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АЛГОРИТМ ОЦІНЮВАННЯ ФАЗОВОГО ВЕКТОРА СУПУТНИКА 
НА ОСНОВІ ВИКОРИСТАННЯ ДАТЧИКА ЗЕМЛІ ТА МАГНІТО 
МЕТРА 
Запропоновано алгоритм оцінювання фазового вектора супутника, в якому ви-
користовується інформація датчика Землі і магнітометра. Приведено результати моде-
лювання, які свідчать про ефективність цього алгоритму в задачі управління рухом су-
путника.  
 
Предложен алгоритм оценивания фазового вектора спутника, в котором исполь-
зуется информация датчика Земли и магнитометра. Приведены результаты моделиро-
вания, которые свидетельствуют об эффективности этого алгоритма в задаче управле-
ния движением спутника.  
  
The algorithm of evaluation of satellite phase vector on the using of Earth sensor and 
magnetometer information is offered. Design results testify the efficiency of this algorithm in 
the task of satellite control.  
Вступ 
Отримання інформації про просторове положення супутника є одним 
з найбільш важливих і складних етапів процесу керування. Пояснюється 
тим, що всі вимірювачі кутового положення супутника (датчики Землі та 
Сонця, магнітометри) є одновекторними приладами, тобто вони побудова-
ні на використанні інформації про якийсь один вектор (напрям на Землю, 
напрям на Сонце, напрям вектора напруженості магнітного поля Землі). В 
той же час для визначення просторового положення супутника необхідна 
інформація про два вектори (двовекторна орієнтація). Але навіть при од-
ночасній наявності таких вимірювачів залишається проблема одночасного 
використання інформація вимірювачів, тобто проблема розробки алгорит-
му обробки інформації з цих вимірювачів. 
На даний час найбільш поширеним методом визначення кутів орієн-
тації супутника є алгоритм TRIAD [1,2] за яким вимірюються проекції 
двох векторів на осі зв’язаної з супутником системи координат, обчислю-
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 Рис.1. Супутник в ОСК 
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ються проекції цих векторів на осі орбітальної системи координат, а далі 
матричним методом обчислюються напрямні косинуси між орбітальною та 
зв’язаної системами координат, з яких потім обчислюються кути орієнтації 
супутника. Це суто обчислювальний метод, що ускладнює аналіз, напри-
клад, методичних та інструментальних похибок точності орієнтації.  
Постановка задачі 
Розглянемо інший алгоритм визначення кутового положення супут-
ника, який в свої основі є також двовекторним. Будемо вважати відомими 
кути тангажу та крену (вимірюються датчиком Землі) та три проекції век-
тора напруженості магнітного поля Землі на осі зв’язаної системи коорди-
нат (вимірюються магнітометрами). Задача полягає в тому, щоб на основі 
цієї інформації обчислити третій кут орієнтації – кут рискання. Далі ці ку-
ти використовуються для керування рухом супутника. 
Алгоритм обчислення кута рискання  
Рух супутника будемо розглядати в орбітальній системі коорди-
нат 0 0 0OX Y Z  (рис. 1), де 0  – орбітальна кутова швидкість. Взаємне по-
ложення орбітальної системи 
координат та системи 
динат OXYZ , зв’язаної з су-
путником, показано на рис. 2. 
Будемо вважати відомими 
(обчисленими) проекції 
0 0 0, ,x y za a a  вектора індукції 
магнітного поля Землі на осі орбітальної системи координат, та відомими 
(виміряними) проекції , ,x y za a a  вектора індукції магнітного поля Землі на 
осі зв’язаної системи координат. Відомими будемо також вважати кути  
та , виміряні датчиком горизонту.  
Використовуючи рис. 2, отримаємо наступні співвідношення: 
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Рис. 2. Системи координат 
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Для знаходження кута рискання поступимо таким чином. Перетво-
римо друге і третє рівняння системи (1): 
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cos sin ,
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   (2) 
де 1 0 2sin ; sin cosx z z ya a a a . 
З системи (2) отримаємо наступний вираз для обчислення кута : 
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На основі виразу (3) будується алгоритм обчислення кута . Для 
цього необхідно знайти проекції вектора магнітної індукції Землі на осі 
орбітальної (обчислюються) та зв’язаної (вимірюються магнітометрами) 
систем координат та кути  та  (вимірюються датчиком Землі). 
Для малих значень кутів вираз (3) спрощується і набуває вигляду 
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.   (4) 
Зазначимо, що для малих кутів мають місце ще більш прості вирази 
для визначення кута . Щоб показати це, запишемо співвідношення (1) 
для малих кутів: 
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     (5) 
З першого рівняння системи (5) знаходимо 
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0
1
x x z
y
a a a
a
.      (6) 
З другого рівняння системи (5) знаходимо 
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0
1
z y y
x
a a a
a
.    (7) 
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З виразів (5), (6) бачимо, що формально для обчислення кута  дос-
татньо знати лише один кут:  або . Щоб визначити, яка з формул (4), (6) 
або (7) є більш прийнятною, проаналізуємо вирази для проекцій 
0 0 0, ,x y za a a  для найбільш простої моделі магнітного поля Землі, коли гео-
магнітна вісь співпадає з географічною [3]. Тоді :  
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де  Мз – магнітний момент Землі; 
r – відстань від центра Землі до МС; 
i – нахил орбіти; 
u – аргумент широти. 
Бачимо, що внаслідок зміни аргументу широти проекція 0xa  на про-
тязі одного витку орбіти чотири рази дорівнює нулеві, тобто обчислення 
кута в цих точках орбіти є неможливим. Тому використання формули (7) є 
недоцільним. З цієї точки зору вираз (6) є більш прийнятним для викорис-
тання. Хоча і в цьому випадку є обмеження на вибір орбіти – вона не по-
винна бути полярною (в цьому випадку 090i , тобто 0 0ya  і алгоритм 
не функціонує). Зауважимо, що при 090i  не функціонує і алгоритм при 
використанні формули (4) при значеннях аргументу широти 090u . Ал-
горитм TRIAD [1,2] в цьому випадку не функціонує. Це пояснюється тим, 
що в цій точці орбіти два вектори (вектор магнітного поля Землі і місцева 
вертикаль) збігаються, тобто двовекторна система оцінювання перетворю-
ється в одновекторну. 
Двовекторні системи типу TRIAD є досить чутливими до інструмен-
тальних похибок обчислювача, тому проаналізуємо це питання стосовно 
запропонованого алгоритму. Для цього приймемо, що датчик Землі вимі-
рює кут тангажу з помилкою: 
* ,        (9) 
де  *  – значення кута, яке формуються вимірювачем;  – похибка вимі-
рювача.  
З’ясуємо, як похибка вимірювача впливає на точність обчислення 
кута . Для цього запишемо формулу (3) у вигляді 
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де 1* 0 *sin .x za a  
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Вважаючи похибку  малою, отримаємо такий вираз для похибки 
оцінювання кута : 
1 022 2
0 0
sin
coscos
yo
z
x y
a
a
a a
.   (11) 
На рис. 3 наведений графік, який характеризує похибку оцінювання в 
різних точках орбіти (прийняті наступні данні: i = 980; 0,00112u t , 
0 020 ; 10 ; 00,1 ). Отримана точність є прийнятною для побу-
дови систем керування супутників. 
Моделювання руху супутника підтверджує ефективність викорис-
тання запропонованого обчислювача в системі керування супутником.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Висновки 
Запропонований алгоритм дозволяє отримати належну точність ви-
значення кута рискання супутника. В подальших дослідженнях доцільно 
розглянути методичні та інструментальні похибки цього алгоритму.  
Список використаної літератури 
1. Shuster, M.D., and Oh, S.D.  Three-Axes Attitude Determination from Vec-
tor Observation // Journal of Guidance and Control. – 1981. - Vol. 4, №1 – P.70-
77. 
2. Krogh K., Shreder E.  Attitude determination for AAU CuberSat // Aalborg 
University: Department of Control Engineering. - 2002. – P. 133. 
3. Коваленко А.П. Магнитные системы управления космическими лета-
тельными аппаратами. – М.: Машиностроение, 1975.– 247 с. 
0 2000 4000 6000 8000 10000
-0.4
-0.2
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1  
, кут. 
хв. 
t
,с 
Рис. 3. Похибка оцінювання 
